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Sazˇetak
U ovome radu je za odabrani simetricˇni profil NACA 64A010
zadatak istrazˇiti utjecaj promjene Machova broja i napadnog kuta
na globalne aerodinamicˇke koeficijente profila: uzgon, otpor i aero-
dinamicˇki moment. Machov broj je variran od subsonicˇnog 0.5 do
supersonicˇnog 1.3, a napadni kut od 0◦ do 8◦. Cilj je uocˇiti i ispitati
fizikalne pojave tipicˇne za transonicˇni rezˇim viskoznog strujanja: fo-
rmiranje udarnog vala, pomicanje udarnog vala po tetivi u ovisnosti o
parametrima strujanja, interakcija izmedu udarnog vala i granicˇnog
sloja i odvajanje granicˇnog sloja kao posljedica te interakcije. U
istrazˇivanju je koriˇsten komercijalni CFD software Fluent.
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1 Uvod
1.1 Karakteristike strujanja
Strujanje ﬂuida mozˇe se klasiﬁcirati na viˇse nacˇina, na primjer sa podjelom
prema brzini strujanja. Na Slici 1.1 su prikazana podrucˇja koja zauzimaju
subsonicˇno (M∞ < 1), supersonicˇno (M∞ > 1), hipersonicˇno (M∞  5) te
transonicˇno strujanje (0.8 <M∞< 1.2). Transonicˇnim strujanjem nazivamo
ono strujanje koje uzrokuje lokalne pojave nadzvucˇnog strujanja (M∞ > 1)
prilikom opstrujavanja nekog tijela. Vidljivo je da transonicˇno strujanje
zauzima samo jedan mali dio moguc´ih brzina strujanja, medutim to nikako
ne znacˇi i nevazˇni. Vec´ina modernih putnicˇkih zrakoplova leti brzinama
koje su oko Mach 0.8-0.9, ulazec´i tako u donji dio transonicˇnog rezˇima leta.
Takoder vec´ina borbenih zrakoplova, bez obzira na maksimalnu brzinu leta,
tijekom borbe leti brzinama blizu Mach 1, tj. u transonicˇnom podrucˇju. To
nas upuc´uje na cˇinjenicu da je ovo vrsta strujanja koja zahtijeva posebnu
pazˇnju. Napomenimo da ne postoji ﬁksno podrucˇje Machovih brojeva pri
kojem c´e doc´i do transonicˇnog strujanja. Distribucija Machovog broja po
povrsˇini tijela ovisi ne samo o Machovom broju neporemec´ene struje, tj.
o brzini kretenja tijela kroz ﬂuid, vec´ o geometriji tijela i napadnome ku-
tu. Jedna te ista podzvucˇna neporemec´ena struja mozˇe na jednome tijelu
prouzrokovati podrucˇje nadzvucˇnog strujanja, a na drugome ne.
Razmotrimo sada aeroproﬁl koji se giba podzvucˇnom brzinom kroz zrak.
Zbog geometrije, tj. konveksne zakrivljenosti proﬁla, strujanje pocˇinje ubr-
zavati jer se strujnice na tome dijelu priblizˇavaju jedna drugoj, pa ako
promatramo jednu strujnu cijev uz proﬁl, primjetit c´emo da se povrsˇina
presjeka smanjuje pa brzina mora rasti zbog odrzˇanja masenog protoka
(jednadzˇbe kontinuiteta). U jednom trenutku lokalni Machov broj mozˇe
dostic´i vrijednost 1. Takav Machov broj neporemec´ene struje M∞ pri ko-
jem se nadzvucˇno podrucˇje strujanja upravo pocˇinje formirati nazivamo
1
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kriticˇni Machov broj Mkr (Slika 1.2a). Kako se vrijednost M∞ povec´ava
iznad Mkr, iz mjesta na kojem je strujanje prvo postiglo vrijednost Mkr = 1
pocˇinje se sˇiriti nadzvucˇno podrucˇje. Ako je M∞ dovoljno visok, nadzvucˇno
podrucˇje mozˇe zavrsˇiti skokovitim porastom tlaka, tzv. udarnim valom koji
je priblizˇno okomit na aeroproﬁl (Slika 1.2b). Povec´anjem M∞ udarni val
postaje sve jacˇi i pomicˇe se nizvodno, tj. prema izlaznoj ivici. Daljnjim
porastom M∞ i na donjoj povrsˇini se mozˇe se pocˇeti razvijati nadzvucˇno
podrucˇje zavrsˇavajuc´i sa udarnim valom (Slika 1.2c).
Slika 1.1: Klasiﬁkacija strujanja prema brzini neporemec´ene struje
Slika 1.2: Utjecaj Machovog broja neporemec´ene struje M∞ na strujanje
oko aeroproﬁla [1]
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Priblizˇavanjem Machovog broja neporemec´ene struje vrijednosti 1, udar-
ni valovi se pomicˇu prema izlaznoj ivici (Slika 1.2d). Konacˇno, kada Machov
broj prijede vrijednost 1 zakrivljeni udarni val se pojavljuje ispred aeropro-
ﬁla, a udarni valovi na izlaznoj ivici postaju kosi (Slika 1.2e).
Zamislimo sada da ispitujemo odredeni aeroproﬁl pri ﬁksnom napadnom
kutu u aerotunelu. Zˇelimo ispitati ovisnost koeﬁcijenta otpora cd u ovisnosti
o Machovom broju neporemec´ene struje, M∞. Za pocˇetak mjerimo cd pri ni-
skoj podzvucˇnoj vrijednosti Machovog broja. Kako postupno povec´avamo
M∞ primjec´ujemo da nema znacˇajne promjene koeﬁcijenta otpora, cd osta-
je priblizˇno konstantan sve dok nije postignuta vrijednost Mkr (Slika 1.3).
Povecˇavajuc´i vrijednost M∞ iznad Mkr na aeroproﬁlu se razvija podrucˇje
nadzvucˇnog strujanja te daljnim porastom M∞ koeﬁcijent otpora cd pocˇinje
naglo rasti. Razlog je tome pojava tzv. valnog otpora pri kojem dolazi do
pada totalnog tlaka i porasta entropije kroz udarni val, odvajanja struja-
nja nakon udarnog vala te stvaranja vrtloga u struji nizvodno od udarnog
vala. Vrijednost M∞ pri kojem dolazi do naglog povec´anja otpora zovemo
Machov broj skokovitog porasta otpora (eng. drag divergence Mach num-
ber) i oznacˇiti c´emo sa Mdrag−div. Iznad vrijednosti Mdrag−div vrijednost cd
mozˇe narasti i do 10 puta. Uzrok ovolikom povec´anju otpora je malo prije
opisana pojava udarnih valova na gornjoj i donjoj povrsˇini, a skicirana je
na Slici 1.3 i odgovara tocˇki T.
Slika 1.3: Skokovit porast koeﬁcijenta otpora cd [2]
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Strujanje zraka takoder se mozˇe klasiﬁcirati i s obzirom na gustoc´u. Uko-
liko je gustoc´a konstantna, sˇto je tipicˇno za male brzine strujanja (M∞ ≤
0.3), strujanje je nestlacˇivo, a u suprotnom je stlacˇivo.
S obzirom na viskoznost strujanje mozˇe biti viskozno ili neviskozno.
Jednadzˇbe za neviskozno strujanje nazivaju se Eulerove jednadzˇbe [2], a
dobiju se kada se cˇlanovi koji sa drzˇe viskoznost u jednadzˇbama viskoznog
strujanja, tj. Navier-Stokesovim jednadzˇbama [2], izjednacˇe sa nulom.
1.2 Aerodinamicˇke sile i momenti
U aerodinamici proﬁla koriste se dva koordinatna sustava. Prvi ima isho-
diˇste na jednoj cˇetvrtini tetive, os x u pravcu tetive, a os y okomito gore
(os z koju ne koristimo ide u pravcu razmaha krila). Komponentu aero-
dinamicˇke sile u pravcu tetive nazivamo uzduzˇna sila i oznacˇavamo je sa
A, a komponentu okomito na tetivu nazivamo normalna sila i oznacˇavamo
je sa N (Slika 1.4). Drugi koordinatni sustav ima isto ishodiˇste, ali x¯-os
je u pravcu neporemec´ene brzine optjecanja V∞, a y¯ os je okomita na nju
prema gore. Komponenta aerodinamicˇke sile duzˇ neporemec´ene brzine oz-
nacˇava se sa D i naziva se otpor (eng. Drag), a komponenta okomita na
neporemec´enu brzinu oznacˇava se sa L i naziva se uzgon (eng. Lift).
Slika 1.4: Aerodinamicˇke sile na proﬁl [2]
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Bez obzira na slozˇenost geometrije, aerodinamicˇke sile i momenti uvijek
nastaju zbog :
• distribucije tlaka po povrsˇini,
• distribucije tangencijalnog naprezanja po povrsˇini.
U aerodinamici je obicˇaj da se sila uzgona i otpora prikazˇu preko bezdi-
menzijskih koeﬁcijenata uzgona cl i otpora cd, koji se deﬁniraju na sljedec´i
nacˇin:
cl =
L
q∞c
(1.1)
cd =
D
q∞c
(1.2)
gdje je dinamicˇki tlak q∞ deﬁniran kao q∞ = 12ρV
2
∞, a c duljina tetive.
Na isti nacˇin se mozˇe prikazati i koeﬁcijent momenta:
cm =
M
q∞c2
(1.3)
Koeﬁcijent tlaka se deﬁnira kao:
Cp =
p− p∞
q∞
(1.4)
gdje je p staticˇki tlak u proizvoljnoj tocˇki, a p∞ staticˇki tlak neporemec´ene
struje. Dakle, koeﬁcijent tlaka Cp ﬁzikalno predstavlja bezdimenzijski pri-
rast tlaka u promatranoj tocˇki. U nestlacˇivom strujanju Cp mozˇe maksi-
malno dostic´i vrijednost 1 i tada se u strujanju pojavljuje tocˇka zastoja.
Za razliku od nestlacˇivog, u stlacˇivom strujanju koeﬁcijent tlaka u tocˇki
zastoja mozˇe poprimiti vrijednosti i vec´e od 1.
Iz gore navedene deﬁnicije koeﬁcijenta tlaka jasno je da se radi o podtla-
ku kada je Cp < 0, jer je u tom slucˇaju p < p∞. U suprotnom se radi o
pretlaku.
Koeﬁcijent trenja josˇ je jedna korisna velicˇina:
cf =
τ
q∞
(1.5)
gdje je τ tangencijalno naprezanje uslijed viskoznih sila na povrsˇini.
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U aerodinamici se deﬁniraju josˇ dva pojma:
• centar tlaka - tocˇka na proﬁlu oko koje je aerodinamicˇki moment je-
dnak 0.
• aerodinamicˇki centar - tocˇka na proﬁlu oko koje je aerodinamicˇki mo-
ment neovisan o napadnome kutu.
Koeﬁcijent momenta je u aerodinamici uobicˇajeno racˇunati oko tocˇke koja
je na 1/4 duljine tetive i iz teorije proizlazi da je za simetricˇan proﬁl cm = 0
na 1/4 c pri bilo kojem napadnom kutu. Iz gore navedenih deﬁnicija centra
tlaka i aerodinamicˇkog centra, mozˇe se zakljucˇiti da c´e se kod simetricˇnog
proﬁla centar tlaka i aerodinamicˇki centar nalaziti u jednoj te istoj tocˇki
koja se nalazi na 1/4 c.
U radu je koriˇsten simetricˇni NACA 64A010 proﬁl (Slika 1.5). Prva zna-
menka oznacˇava seriju proﬁla. Druga po redu znamenka oznacˇava mjesto
najmanjeg tlaka izrazˇeno u desetinama tetive (0.4c), tj. mjesto najvec´e deb-
ljine proﬁla. Zadnje dvije znamenke oznacˇavaju debljinu proﬁla izrazˇenima
u postotcima duljine tetive (t=0.1c) [3].
Slika 1.5: NACA 64A010 proﬁl
2 Pregled i usporedba CFD
mrezˇa
Racˇunalna dinamika ﬂuida (eng. Computational Fluid Dynamics-CFD) je
analiza sustava koji ukljucˇuju strujanje ﬂuida, izmjenu topline ili kemi-
jske reakcije putem racˇunalnih simulacija. Dva glavna elementa CFD-a su:
diskretizacija domene rjesˇavanja i iterativno rjesˇavanje diskretiziranih jed-
nadzˇbi matematicˇkog modela. Kod diskretizacije domene rjesˇavanja dijeli
se prostorna domena strujanja u skup konacˇnih volumena, tj. kreira se
mrezˇa konacˇnih volumena . Diskretizacija jednadzˇbi matematicˇkog modela
svodi se na primjenu integralnog oblika zakona odrzˇanja za svaki konacˇni
volumen koji prekriva domenu rjesˇavanja. Ovakav nacˇin diskretizacije nazi-
va se metoda konacˇnih volumena, a pored nje postoje josˇ i metoda konacˇnih
diferencija i metoda konacˇnih elemenata.
2.1 Pregled mrezˇa za neviskozno strujanje
U radu su koriˇstene cˇetiri mrezˇe za neviskozno strujanje sa trokutastim
elementima, a generirane su u Gambitu [6]. Gambit je program koji dolazi
u paketu sa programom za rjesˇavanje jednadzˇbi strujanja Fluent i sluzˇi za
modeliranje geometrije i generiranje mrezˇa.
Aeroproﬁl je jedinicˇne duljine (c = 1), vanjski rub svih mrezˇa je na
radijusu R=100, a deﬁniran je kao pressure far-field (oznacˇen zelenom bo-
jom na Slikama 2.1-2.5). Pressure-far ﬁeld rubni uvjet koristi se kako bi se
modelirali uvjeti neporemec´ene struje u beskonacˇnosti te se na njemu deﬁ-
niraju staticˇki tlak, temperatura i M∞. Povrsˇina aeroproﬁla deﬁnirana je
kao wall (oznacˇena plavom bojom), tj. kao nepromocˇiva stijenka, sˇto znacˇi
da komponenta brzine okomita na stijenku treba biti nula. U viskoznoj
RANS simulaciji i komponenta brzine paralelna sa stijenkom mora biti 0
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(eng. no-slip condition). Kako bi se dobili sˇto pravilniji trokutni elementi,
bilo je potrebno podijeliti domenu strujanja na dva dijela: unutarnji i vanj-
ski dio. Unutarnji dio se nalazi unutar radijusa R=1.5, dok je vanjski dio
izmedu radijusa R=1.5 i R=100. Nakon sˇto je generirana mrezˇa na aeropro-
ﬁlu, mrezˇa na unutarnjem dijelu je dobivena tako sˇto se na proﬁlu deﬁnirao
faktor porasta elemenata koji za slucˇaj srednje mrezˇe iznosi 1.15. Zatim
je generirana mrezˇa na vanjskom dijelu na kojoj faktor porasta elementa
iznosi isto 1.15. Isti postupak je primijenjen i za generiranje ostalih mrezˇa,
ali s razlicˇitim vrijednostima faktora porasta. Parametri koji su koriˇsteni
prilikom generiranja mrezˇa su nabrojeni u Tablici 2.1, a prikazani su i na
Slici 2.1. Zbog jednostavnosti, u radu c´e se koristiti sljedec´i nazivi mrezˇa
za neviskozno strujanje:
• najgrublja mrezˇa - N-mrezˇa
• gruba mrezˇa - G-mrezˇa
• srednja mrezˇa - S-mrezˇa
• ﬁna mrezˇa - F-mrezˇa
Slike 2.2-2.5 prikazuju prostornu diskretizaciju cˇitave domene strujanja
te prostora oko proﬁla za mrezˇe N-F. Vidljivo je sukcesivno proﬁnjavanje, tj.
koriˇstenje sve manjih elemenata. Manji elementi pridonose vec´oj tocˇnosti
simulacije zbog toga jer numericˇka gresˇka opada smanjenjem velicˇine eleme-
nata [12]. Slaba strana povec´anja broja elemenata je duzˇe vrijeme potrebno
za postizanje konvergentnog stacionarnog rjesˇenja, tj. vec´i trosˇak simulaci-
je.
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UNUTARNJI DIO
VANJSKI DIO
R=
1.5
Slika 2.1: Mrezˇa za neviskozno strujanje-detalji
Tablica 2.1: Usporedba mrezˇa za neviskozno strujanje
N-mrezˇa G-mrezˇa S-mrezˇa F-mrezˇa
farﬁeld 25 31 38 38
Broj cˇvorova unutarnji rub 35 41 46 60
aeroproﬁl 81 101 151 201
gradacija na
izlaznoj ivici
1.05 1.05 1.03 1.025
gradacija na
napadnoj ivici
1.2 1.25 1.025 1.065
faktor porasta
Gradacija elementa u 1.25 1.2 1.15 1.12
unutarnjem dijelu
faktor porasta
elementa u 1.2 1.2 1.15 1.12
vanjskom dijelu
unutarnji dio 1892 2903 5202 8000
Broj elemenata vanjski dio 1692 2352 3494 5497
Σ 3584 5255 8696 13497
unutarnji dio 1000 1522 2699 4171
Broj cˇvorova vanjski dio 882 1212 1789 2813
Σ 1882 2734 4488 6984
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Slika 2.2: N-mrezˇa
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Slika 2.3: G-mrezˇa
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Slika 2.4: S-mrezˇa
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Slika 2.5: F-mrezˇa
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2.2 Mrezˇa za viskozno strujanje
Za simulacije viskoznog strujanja koriˇstena je hibridna mrezˇa (mrezˇa koja
koristi pravilno rasporedene cˇetverokutne elemente na lokalnim dijelovima
domene gdje se ocˇekuju veliki gradijenti parametara strujanja, dok su na
drugim dijelovima nepravilno rasporedeni trokutni elementi) generirana u
programu Centaur [5]. Takva topologija mrezˇe omoguc´ava tocˇnu i eﬁkasnu
simulaciju granicˇnog sloja uz stijenku proﬁla. Visina prvoga strukturiranog
sloja izracˇunata je prema izrazu [11]:
y
c
≈ 6Re−0.9 ≈ 3 · 10−6 (Re = 12 · 106) (2.1)
Ovu visinu potrebno je postic´i zato da bezdimenzijska udaljenost od
stijenke y+ bude reda velicˇine 1, sˇto c´e biti detaljnije opisano u sljedec´em
poglavlju.
Debljina turbulentnog granicˇnog sloja na izlaznoj ivici se racˇuna pri-
blizˇno prema izrazu [11]:
δTE ≈ 0.37c
Re0.2
≈ 0.02613 (Re = 12 · 106) (2.2)
kako bi se odredila visina podrucˇja u kojem vladaju veliki gradijenti
ﬁzikalnih velicˇina i na tim mjestima koristila strukturirana mrezˇa.
Mrezˇa ima ukupno 28952 elementa i 19089 cˇvora i prikazana je na Sli-
kama 2.6 do 2.9. Broj strukturiranih slojeva je 30. Vidi se da je vanjski rub
udaljen 100c od povrsˇine proﬁla.
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200
20
0
PRESSURE FARFIELD
Slika 2.6: Mrezˇa za viskozno strujanje-cijela domena strujanja
Slika 2.7: Mrezˇa za viskozno strujanje-proﬁl
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Slika 2.8: Mrezˇa za viskozno strujanje-napadna ivica
d T
E
Slika 2.9: Mrezˇa za viskozno strujanje-izlazna ivica
3 Opis programa za simulaciju
strujanja
Nestacionarno, trodimenzionalno, viskozno, stlacˇivo strujanje ﬂuida opi-
sano je Navier-Stokesovim sustavom nelinearnih parcijalnih diferencijalnih
jednadzˇbi koje zapisane indeksnom notacijom glase [4]:
Jednadzˇba kontinuiteta:
∂ρ
∂t
+
∂(ρvj)
∂xj
= 0 (3.1)
Jednadzˇba kolicˇine gibanja:
∂(ρvi)
∂t
+
∂(ρvivj)
∂xj
= ρfi +
∂σji
∂xj
(3.2)
Energijska jednadzˇba:
∂(ρe)
∂t
+
∂(ρvje)
∂xj
= ρfivi +
∂(σjivi)
∂xj
− ∂qi
∂xi
(3.3)
Kako u slucˇaju simulacija viskoznog strujanja, tako i za slucˇaj simulacija
neviskoznoga strujanja, pojedini cˇlanovi u gore navedenim jednadzˇbama se
zanemaruju.
Buduc´i da se promatra stacionarno strujanje oko 2-D proﬁla, jasno je
da c´e u jednadzˇbama u oba slucˇaja otpasti nestacionarni cˇlanovi i da c´e
se jednadzˇbe rjesˇavati u dvije dimenzije. Takoder se zanemaruju masene
sile. Ukoliko se u Navier-Stokesovim jednadzˇbama zanemare cˇlanovi koji
opisuju viskoznost i provodenje topline, sustav jednadzˇbi opisuje neviskozno
strujanje ﬂuida i jednadzˇbe se tada nazivaju Eulerovim jednadzˇbama [2].
Pri rjesˇavanju stlacˇivoga strujanja potrebno je josˇ uz navedene jednadzˇbe
ukljucˇiti i jednadzˇbu stanja idealnog plina, koja glasi: p = ρRT te kaloricˇku
jednadzˇbu stanja h = cvT .
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Kako bi numericˇki rijesˇili jednadzˇbe 3.1 do 3.3, one se moraju najprije
osrednjiti u vremenu, cˇime dobivamo tzv. Reynoldsov oblik Navier-Stokes
jednadzˇbi (RANS) te se iterativno rijesˇiti koristec´i elemente CFD mrezˇe. Za
iterativno rjesˇenje RANS jednadzˇbi u ovome radu je koriˇsten komercijalni
programski paket Fluent [7]. Fluent je racˇunalni program koji omoguc´ava
rjesˇavanje strujanja oko kompleksnih geometrija koristec´i pri tome nestruk-
turirane 2D ili 3D mrezˇe, a baziran je na metodi konacˇnih volumena.
Za neviskozne simulacije je koriˇsten pressure-based solver [8], a za vi-
skozne density-based solver, implicitna metoda [8].
Pressure-based solver je tradicionalno koriˇsten za rjesˇavanje stlacˇivih i
slabo stlacˇivih strujanja, dok je density-based solver originalno napisan za
rjesˇavanje stlacˇivih strujanja pri visokim vrijednostim Machova broja. Da-
nas se i jedan i drugi solver mogu koristiti za racˇunanje stlacˇivih i nestlacˇivih
strujanja.
Pressure-based solver temelji se na rjesˇavanju jednadzˇbe tlaka umjesto
jednadzˇbe kontinuiteta. Ta jednadzˇba tlaka izvodi se iz jednadzˇbe kontinu-
iteta i kolicˇine gibanja.
Density-based solver rjesˇava jednadzˇbu kontinuiteta, kolicˇine gibanja i
energijsku jednadzˇbu simultano kao set jednadzˇbi. Jednadzˇbe za dodatna
skalarna polja se rjesˇavaju odvojeno jedna od druge i od gore navedenog
seta jednadzˇbi. Razlika izmedu implicitne i eksplicitne metode kod density
based solvera je u linearizaciji jednadzˇbe kontinuiteta, kolicˇine gibanja i
energijske jednadzˇbe. Kod implicitne metode za danu varijablu, nepoznata
vrijedost (ﬁzikalne velicˇine) u svakoj c´eliji racˇuna se koristec´i relaciju koja
povezuje poznate i nepoznate vrijednosti varijabli u susjednim c´elijama.
Tada c´e se svaka nepoznanica pojaviti u viˇse jednadzˇbi i te jednadzˇbe se
tada trebaju simultano rijesˇiti kako bi se odredile nepoznanice.
Eksplicitna metoda podrazumijeva da se nepoznata varijednost u svakoj
c´eliji racˇuna koristec´i relacije koje ukljucˇuju jedino vec´ poznate vrijednosti.
Tada c´e se svaka nepoznanica pojaviti u samo jednoj jednadzˇbi i jednadzˇbe
se mogu rijesˇiti zasebno kako bi se dobile trazˇene vrijednosti.
Za simulaciju turbulentnih cˇlanova u RANS jednadzˇbama u ovom radu
koriˇsten je tzv. Spalart-Allmaras model turbulencije [9]. Spalart Allmaras
je jedno-jednadzˇbeni model koji rjesˇava transportnu jednadzˇbu za turbule-
ntnu viskoznost. S-A model je razvijen prvenstveno za potrebe u zrakoplo-
vnoj aerodinamici i pokazalo se da daje dosta dobre rezultate za granicˇne
slojeve kod kojih se pojavljuje ”adverse pressure gradijent”, tj. nepovoljan
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gradijent tlaka, koji dovodi do zadebljanja granicˇnog sloja i mozˇe rezulti-
rati odvajanjem strujanja od stijenke. Ukoliko je mrezˇa u blizini stijenke
dovoljno ﬁna, tj. visina prvog strukturiranog sloja odgovara vrijednosti
y+ ≈ 1, S-A model racˇuna tangencijalno naprezanje u laminarnome pod-
sloju iz relacije koja vrijedi za linearni proﬁl brzine, u+ = y+, gdje je u+
bezdimenzijska brzina, a y+ bezdimenzijska udaljenost od stjenke.
Ukoliko je mrezˇa u blizini stijenke napravljena tako da visina prvog sloja
odgovara y+ > 30, pretpostavlja se da se centar konacˇnih volumena koji su
uz stijenku nalazi unutar logatirmicˇkog proﬁla brzine i primjenjuju se tzv.
zidne funkcije (eng.wall-functions), koje razlicˇitim analiticˇkim funkcijama
aproksimiraju proﬁl brzine i viskozna naprezanja uz stijenku [8]. Kako bi se
dobili sˇto bolji rezultati sa Spalart-Allmaras modelom, prva c´elija u mrezˇi
koriˇstenoj u ovom radu je napravljena tako da je y+ = 1.
4 Parametri strujanja
Simulacije u Fluentu inicirane su koristec´i rubne uvjete na vanjskoj granici
domene (pressure farfield). Uvjeti na pressure-far-ﬁeld-u koriste se kako
bi se modeliralo stanje neporemec´ene struje u beskonacˇnosti te zbog toga
trebaju biti smjesˇteni dovoljno daleko od promatrane geometrije. Zbog
toga su kod svih simulacija postavljeni na udaljenosti od 100 duljina tetive
(u slucˇaju simulacija neviskoznog strujanja domena je kruzˇnog oblika, a u
slucˇaju viskoznog pravokutnog). U svim simulacijama je kao medij koriˇsten
zrak (κ = 1.4, R = 287J/kgK).
Simulacije neviskoznoga strujanja provele su se na N, G, S i F mrezˇi. U
Tablici 4.1 su prikazane simulacije koje su se provele na pojedinim mrezˇama.
U Tablici 4.2 su navedeni parametri strujanja koji su zajednicˇki svim pro-
vedenim simulacijama.
Simulacije viskoznoga strujanja koje su provedene su prikazane u Tablici
4.3 .Njihovi parametri su jednaki onima u Tablici 4.4, jedino su mijenjani
Machov broj i napadni kut, a to se vidi iz Tablice 4.3.
U slucˇaju simulacije viskoznoga strujanja pri M∞=0.789 i α = 4◦ po-
Tablica 4.1: Pregled simulacija neviskoznog strujanja
M∞=0.5 M∞=0.7 M∞=0.9 M∞=1.1 M∞=1.3
α = 0◦ N, G, S, F N, G, S, F N, G, S, F N, G, S, F N, G, S, F
α = 2◦ S N, G, S, F S S S
α = 4◦ S N, G, S, F S S S
α = 6◦ S N, G, S, F S N, G, S, F S
α = 8◦ S N, G, S, F S S S
Tablica 4.2: Parametri zajednicˇki simulacijama neviskoznog strujanja
ρ∞ T∞ p∞
1.225 kg/m3 288 K 101325 Pa
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stoje eksperimentalni rezultati [10] i bilo je potrebno zadovoljiti parametre
slicˇnosti kako bi se ta simulacija mogla usporedivati sa eksperimentom. Kao
kriteriji slicˇnosti odabrani su Machov broj M i Reynoldsov broj Re, pri
cˇemu je kod Reynoldsovoga broja u simulacijama koriˇstena karakteristicˇna
duljina duzˇina tetive c, dok je u eksperimentu karakteristicˇna duljina 0.5c.
U Tablici 4.4. su usporedno prikazani parametri koriˇsteni u eksperimentu i
u simulaciji.
Tablica 4.3: Simulacije provedene na mrezˇi za viskozno strujanje
M∞=0.7 M∞=0.789
α = 0◦ •
α = 4◦ •
α = 8◦ •
Tablica 4.4: Parametri koriˇsteni za simulacije viskoznog strujanja
Eksperiment Simulacija
M 0.789 0.789
Re 12 · 106 12 · 106
α 4◦ 4◦
c 0.5 1
p∞ 134741 Pa 67600 Pa
T∞ 293 K 293 K
Staticˇki tlak neporemec´ene struje, p∞, u simulaciji dvostruko je manji
od eksperimentalnog zbog dvostruko dulje referentne duljine c.
5 Analiza rezultata
5.1 Utjecaj kvalitete CFD mrezˇe na
rezultate simulacija neviskoznog
strujanja
Poznato je da ﬁnoc´a, tj. kvaliteta mrezˇe uvelike utjecˇe na rezultate simu-
lacija i da rezultati trebaju biti neovisni o mrezˇi (eng. grid independent
solution). Dobru mrezˇu tesˇko je napraviti, jer je raspon vrijednosti Macho-
vog broja i napadnog kuta u ovoj studiji izrazito velik. Naime, sve su mrezˇe
pokazivale jako dobre rezultate pri manjim vrijednostima Machova broja i
napadnog kuta, ali je do razlika pocˇelo dolaziti kada se na aeroproﬁlu pocˇeo
javljati udarni val. Porast tlaka kroz udarni val koji nastaje pri M∞=0.7 i
lociran je na otprilike 0.35 x/c mozˇe imati vrlo razlicˇite vrijednosti ovisno
o kvaliteti mrezˇe. Gradijent tlaka kroz udarni val na najgrubljoj mrezˇi (N-
mrezˇi) je najmanji, dok je gradijent na ﬁnoj mrezˇi (F-mrezˇi) najvec´i, kao
sˇto se vidi na Slici 5.1. Na donjaci nema znacˇajnijih razlika medu mrezˇama.
x/c
C p
0.2 0.4 0.6 0.8 1
-1.5
-1
-0.5
0
0.5
1
N-mreza
G-mreza
S-mreza
F-mreza
Slika 5.1: M∞=0.7, α = 4◦
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Prva mrezˇa koja je napravljena i na kojoj su provedene simulacije je
N-mrezˇa. Nakon toga mrezˇa je postupno proﬁnjavana sve dok se parametri
strujanja nisu viˇse znacˇajnije mijenjali. Nakon sˇto je napravljena F-mrezˇa
i na njoj provedene simulacije, zakljucˇeno je da je ona preﬁna jer nema
znacˇajnih promjena parametara strujanja u odnosu na srednju S-mrezˇu i
da c´e se S-mrezˇa uzeti kao dovoljno dobra. Na sljedec´im dijagramima c´e biti
prikazane vrijednosti koeﬁcijenta uzgona cl i tlaka Cp kao i polja Machovog
broja za sve mrezˇe.
Na Slici 5.2 su prikazani reziduali, a na Slici 5.3 konvergencija koeﬁcijenta
uzgona cl pri Machovom broju M∞=0.7 i napadnome kutu α = 4◦ za sve
cˇetiri mrezˇe. Na Slikama 5.2 i 5.3 vidljivo je da se proﬁnjavanjem mrezˇe
povec´eva broj iteracija potrebnih da rjesˇenje konvergira i time produljuje
vrijeme racˇunanja, sˇto je losˇa strana koriˇstenja mrezˇa s viˇse elemenata. Vi-
dljivo je da izmedu S-mrezˇe i F-mrezˇe postoji jako mala razlika u vrijednosti
koeﬁcijenta uzgona. Isto tako, G-mrezˇa daje vec´a odstupanja od N-mrezˇe.
broj iteracija
re
zi
du
a
li
N-mreza
G-mreza
S-mreza
200 400 600 800 1000 120010
-1
100
101
102
103
F-mreza
Slika 5.2: Reziduali dobiveni raz-
licˇitim Euler mrezˇama za M∞ = 0.7
i α = 4◦
broj iteracija
C l
0 200 400 600 800 1000 1200
0.3
0.4
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N-mreza
G-mreza
S-mreza
F-mreza
Slika 5.3: Konvergencija koeﬁcijenta
uzgona cl
Na dijagramu koji prikazuje Slika 5.4 na apscisi je nanesena varijabla
1/k, gdje je k broj cˇvorova na svakoj mrezˇi. Vrijednost 1/k se smanju-
je udesno, tj. raste broj cˇvorova na mrezˇi. Radi preglednosti na apscisi
su josˇ slovima oznacˇene vrijednosti varijable 1/k izracˇunate za pojedinu
mrezˇu. Vidljivo je da porastom kvalitete mrezˇe vrijednosti aerodinamicˇkih
koeﬁcijenata tezˇe prema vrijednostima dobivenim na F-mrezˇi.
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1/k
C l C d C m
0.00020.00030.00040.00050.7
0.71
0.72
0.73
0.74
0.75
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0.009
0.01
0.011
-0.012
-0.01
-0.008
-0.006Cl
Cd
Cm
FSGN
Slika 5.4: Konvergencija aerodinamicˇkih koeﬁcijenata sa porastom kvalitete
mrezˇe
Zakljucˇak koji se mozˇe izvuc´i nakon analize rezultata dobivenih raz-
licˇitim mrezˇama je taj, da je postignuta konvergencija, tj. neovisnost rezu-
ltata o kvaliteti mrezˇe (Slike 5.4 i 5.10) te da S-mrezˇa nudi najbolji kompro-
mis izmedu tocˇnosti rezultata i trosˇkova simulacije. Zbog toga je S-mrezˇa
odabrana za buduc´e neviskozne simulacije.
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Slika 5.5: M∞=1.1, α = 6◦
Slika 5.5 usporedno prikazuje vrijednost koeﬁcijenta tlaka Cp na svim
mrezˇama pri Machovom broju 1.1 i napadnom kutu α = 6◦. Vidi se, da je
pri vec´em M∞ utjecaj kvalitete mrezˇe na raspodjelu tlaka po povrsˇini manji
sˇto je rezultat lokacije udarnog vala na izlaznoj ivici. Razlika u rjesˇenju
mozˇe se uocˇiti samo na izlaznoj ivici proﬁla gdje postoji veliki gradijent
tlaka, tj. tzv. ”ﬁsh-tail” udarni val na izlaznoj ivici.
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Slike 5.6-5.9 prikazuju polje Machova broja na sve cˇetiri mrezˇe za ne-
viskozno strujanje za slucˇaj M∞=0.7, α = 4◦. Na slikama su josˇ nanesene
vrijednosti i maksimalnog Machovog broja Mmax. Usporedba rezultata po-
kazuje male razlike u konturama M, ali najvec´i lokalni M u polju strujanja
bitno ovisi o ﬁnoc´i mrezˇe.
Slika 5.6: N-mrezˇa, M∞=0.7, α = 4◦, Mmax=1.3882
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Slika 5.7: G-mrezˇa, M∞=0.7, α = 4◦, Mmax=1.3707
Slika 5.8: S-mrezˇa, M∞=0.7, α = 4◦, Mmax=1.41723
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Slika 5.9: F-mrezˇa, M∞=0.7, α = 4◦, Mmax=1.41507
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Slika 5.10: Promjena Mmax sa porastom kvalitete mrezˇe
Na Slici 5.10 prikazana je promjena maksimalnog Machovog broja Mmax
za slucˇaj M∞=0.7, α = 4◦ u ovisnosti o kvaliteti mrezˇe. Kao i na Slici
5.3 i ovdje je na apscisi nanesena varijabla 1/k, gdje je k broj cˇvorova na
pojedinoj mrezˇi. Vidljivo je da porastom kvalitete mrezˇe, tj. povec´anjem
broja elemenata Mmax tezˇi vrijednosti 1.415.
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5.2 Utjecaj parametara strujanja
Simulacije neviskoznog stacionarnog strujanja
U ovome odjeljku c´e se opisati utjecaj Machovog broja i napadnog kuta
na neviskozno strujanje oko NACA 64A010 proﬁla. Neviskozno strujanje
je, kao sˇto je vec´ ranije nevedeno, opisano Eulerovim jednadzˇbama. Vazˇna
pojava kod neviskoznog strujanja je da se ﬂuid ne lijepi za stijenku, tj. da
je brzina cˇestice uz stijenku razlicˇita od nule. Iako takvo strujanje nije
realno, iz njega je moguc´e izvesti opc´enite zakljucˇke o utjecajima promjene
Machovog broja i napadnog kuta na strujanje oko aeroproﬁla.
Prvo c´e se prikazati dijagrami i komentirati set simulacija pri napadnome
kutu α = 0◦, uz variranje Machovog broja. Zatim slijedi set simulacija pri
M∞=0.7 i variranje napadnog kuta α, kao sˇto je prikazano na Tablici 5.1.
Tablica 5.1: Simulacije neviskoznoga strujanja prikazane u poglavlju 5.2
M∞=0.5 M∞=0.7 M∞=0.9 M∞=1.1
α = 0◦ • • • •
α = 2◦ •
α = 4◦ •
α = 6◦ •
α = 8◦ •
Na Slikama 5.11 i 5.12 su prikazani reziduali i konvergencija koeﬁcije-
nta uzgona cl za slucˇajeve porasta M∞. Na Slici 5.11 vidi se da porastom
M∞ raste broj iteracija potrebnih da rjesˇenje konvergira. Porastom M∞
poremec´aji u polju strujanja postaju vec´i, povec´evaju se gradijenti ﬁzikal-
nih velicˇina, a time i vrijeme potrebno za racˇunanje stacionarnog stanja.
Vidljivo je, isto tako, da pojavom udarnog vala na proﬁlu pocˇetni reziduali
opadaju sve sporije, tj. pad reziduala je manji kod viˇsih vrijednosti Mac-
hova broja. Na Slici 5.12 koja prikazuje konvergenciju koeﬁcijenta uzgona
cl se vidi da cl ima vrijednost malo vec´u od 0 na svim mrezˇama iako je
polje strujanja simetricˇno. Ta razlika u numericˇkom rjesˇenju je posljedica
nesimetricˇnosti mrezˇe.
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Slika 5.11: Reziduali
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Slika 5.12: Konvergencija koeﬁcije-
nta uzgona cl
Na Slici 5.13 je prikazana promjena aerodinamicˇkih koeﬁcijenata uzgo-
na, otpora i momenta u ovisnosti o promjeni M∞. Vidljivo je da cl i cm po-
primaju malo vec´e od 0, sˇto je posljedca nesimetricˇnosti mrezˇe. Buduc´i da
je strujanje neviskozno, sukladno d’Alembertovom paradoksu, otpor proﬁla
treba biti jednak 0. Medutim, sa dijagrama se mozˇe primjetiti da izmedu
vrijednosti M∞=0.7 i M∞=0.9 otpor skokovito raste. Uzrok tome je pojava
tzv. valnog otpora koji nastaje kao posljedica udarnog vala na proﬁlu.
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Slika 5.13: Promjena aerodinamicˇkih koeﬁcijenata porastom M∞
Slika 5.14 prikazuje viˇse koeﬁcijenata tlaka Cp pri napadnom kutu
α = 0◦ za razlicˇite vrijednosti Machova broja koji je variran od M∞=0.5 do
M∞=1.1. Na Slici 5.12 vidljivo je da je sila uzgona za sve provedene simu-
lacije priblizˇno jednaka nuli jer je polje strujanja simetricˇno, pa Cp ima istu
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Slika 5.14: Raspodjela koeﬁcijenata tlaka Cp
vrijednost na gornjaci i na donjaci. Rezultati simulacije pri M∞=0.5 poka-
zuju da do 0.1 x/c postoje veliki gradijenti brzine, tj. da dolazi do naglog
pada tlaka sˇto je i za ocˇekivati buduc´i da zbog geometrije strujanje na tome
dijelu ubrzava. Nakon sˇto pad tlaka dosegne maksimum na oko 0.4 x/c,
dolazi do ponovnog porasta tlaka (eng. pressure recovery), tj. vrijednost
na izlaznoj ivici postizˇe pozitivnu vrijednost.
Krivulja koeﬁcijenta tlaka za M∞=0.7 se kvalitativno puno ne razlikuje od
krivulje za M∞=0.5 osim sˇto Cp postizˇe negativniju vrijednost na mjestu
maksimalne debljine proﬁla (x/c=0.4). Vrijednosti koeﬁcijenta tlaka za si-
mulaciju pri M∞=0.9 donose znatno razlicˇite rezultate u odnosu na prijasˇnje
dvije simulacije. Za ovaj slucˇaj je na dijagramu iscrtkanom plavom linijom
nanesena vrijednost kriticˇnog koeﬁcijenta tlaka Cp,kr izracˇunata prema iz-
razu u [2] i iznosi -0.1878. Kriticˇni koeﬁcijent tlaka Cp,kr je ona vrijednost
koeﬁcijenta tlaka Cp pri kojoj je vrijednost lokalnog Machovog broja jednaka
1. Iz dijagrama je vidljivo da je od 0.1 x/c do 0.9 x/c strujanje nadzvucˇno
te zavrsˇava sa pojavom udarnog vala, a Cp skokovito raste na pozitivnu
vrijednost. Strujanje nakon snazˇnog udarnog vala je podzvucˇno, kao sˇto se
vidi na slici 5.14.
Promjena Cp-a za simulaciju pri M∞=1.1 pokazuje da dolazi do velikih pro-
mjena u strujanju s obzirom da koeﬁcijent tlaka do 0.25 x/c ostaje pozitivan.
Uzrok tolikom povec´anju koeﬁcijenta tlaka je pojava zakrivljanog udarnog
vala ispred aeroproﬁla pri cˇemu strujanje ispred proﬁla postaje podzvucˇno
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i dolazi do naglog porasta tlaka (Slika 5.18).
Na Slikama 5.15-5.18 prikazano je polje Machova broja za prethodno
opisani skup simulacija. Uocˇljivo je da je ubrzanje struje pri Machovom
broju neporemec´ene struje M∞=0.7 vec´e nego pri M∞=0.5, sˇto se vidi i po-
rastom najvec´eg lokalnog Machovog broja Mmax (Mmax=0.582 pri M∞=0.5,
odnosno Mmax=0.863 pri M∞=0.7). Pri M∞=0.9, udarni val se vec´ nala-
zi skoro na izlaznoj ivici. To se mozˇe objasniti time sˇto je aeroproﬁl vrlo
tanak (debljina mu iznosi 10% duljine tetive) i kao takav unosi skokovite
poremec´aje u strujanje. Zbog toga c´e udarni val u vrlo malom rasponu
vrijednosti Machova broja neporemec´ene struje (M∞) prijec´i udaljenost od
napadne do izlazne ivice. Na slici 5.15 uocˇava se formiranje normalnog uda-
rnog vala ispred proﬁla, nakon cˇega brzina strujanja pada na podzvucˇnu
vrijednost i strujanje nakon toga ponovno pocˇinje ubrzavati sve dok na
proﬁlu ponovno ne ubrza preko Machovog broja 1. Sada se na izlaznoj
ivici pojavljuju kosi udarni valovi nakon kojih strujanje usporava, ali ne na
podzvucˇnu vrijednost [2].
Slika 5.15: M∞=0.5, α = 0◦, Mmax=0.582
POGLAVLJE 5. ANALIZA REZULTATA 32
Slika 5.16: M∞=0.7, α = 0◦, Mmax=0.863
Slika 5.17: M∞=0.9, α = 0◦, Mmax=1.362
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Slika 5.18: M∞=1.1, α = 0◦, Mmax=1.388
Na Slici 5.19 prikazana je ovisnost najvec´eg lokalnog Machovog broja
Mmax o Machovom broju neporemec´ene struje M∞. Vidi se da Mmax sko-
kovito raste porastom M∞ od 0.5 do 0.9 i da zatim porast Mmax naglo
usporava. Uzrok tome je pojava normalnog udarnog vala ispred proﬁla
nakon kojeg brzina pada na podzvucˇnu vrijednost (Slika 5.18).
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Slika 5.19: Utjecaj M∞ na Mmax
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Sada c´e se opisati skup simulacija pri Machovom broju 0.7 uz povec´avanje
napadnog kuta α od 0◦ do 8◦. Slike 5.20 i 5.21 prikazuju reziduale i konver-
genciju koeﬁcijenta uzgona cl za dani skup simulacija. Na Slici 5.20 vidi se
da porastom napadnog kuta α raste i broj iteracija potrebnih da rjesˇenje
konvergira. Slicˇno kao u prethodnom slucˇaju i ovdje porastom Machova
broja neporemec´ene struje gradijenti ﬁzikalnih velicˇina postaju sve vec´i te
se time povec´ava i vrijeme racˇunanja. Iz Slike 5.21 vidi se da porastom na-
padnog kuta raste koeﬁcijent uzgona cl. Uocˇljivo je da se razlika u porastu
koeﬁcijenta uzgona povec´anjem napadnog kuta smanjuje.
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Slika 5.20: Reziduali
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Slika 5.21: Konvergencija koeﬁci-
jenta uzgona cl
Na Slici 5.22 prikazana je promjena aerodinamicˇkih koeﬁcijenata sa po-
rastom napadnoga kuta. Promjena koeﬁcijenta uzgona cl je linearna sa
pocˇetkom u ishodiˇstu. To i mora biti tako buduc´i da simetricˇan proﬁl ne
proizvodi uzgon pri napadnome kutu od 0◦. Bitno je napomenuti i da c´e do
pojave sloma uzgona (eng. lift stall) u neviskoznome strujanju doc´i kasnije
nego u viskoznome strujanju, jer u viskoznome strujanju velikim dijelom
povec´anju otpora pridonosi odvajanje strujanja, tj. granicˇnoga sloja od
povrsˇine proﬁla, sˇto u neviskoznome strujanju nije slucˇaj.
Koeﬁcijent otpora cd je, kao sˇto je vec´ ranije recˇeno, u neviskoznome
strujanju jednak 0, ali povec´anjem napadnoga kuta se na proﬁlu pocˇinje
javljati udarni val, pa s time dolazi i do pojave valnog otpora. Koeﬁcijent
momenta cm za simetricˇni proﬁl ne ovisi o napadnome kutu i jednak je 0,
ali zbog nesimetricˇnosti mrezˇe vrijednosti cm-a na dijagramu razlicˇite su od
0.
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Slika 5.22: Utjecaj napadnog kuta na aerodinamicˇke koeﬁcijente pri
M∞=0.7
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Slika 5.23: Raspodjela koeﬁcijenta tlaka Cp
Na Slici 5.23 su istovremeno prikazane razlicˇite raspodjele koeﬁcijenta
tlaka pri Machovom broju M∞=0.7, a napadni kut je mijenjan od 0◦ do 8◦
stupnjeva sa korakom od 2◦. Promjena koeﬁcijenta tlaka Cp koja opisuje
rezultate pri α = 0◦ pokazuje da je sila uzgona na aeroproﬁl jednaka nuli jer
je polje strujanja simetricˇno, tj. vrijednosti koeﬁcijenta tlaka na gornjaci i
na donjaci su jednake.
Nakon sˇto je aeroproﬁl otklonjen za 2◦ dolazi do lako uocˇljivih promjena
u strujanju. Na napadnoj ivici se javljaju veliki gradijenti brzine, Cp na-
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glo pada te nakon sˇto postizˇe vrijednost od -1 polagano pocˇinje rasti da bi
na izlaznoj ivici postigao opet pozitivnu vrijednost. Velike gradijente polja
brzine i tlaka na napadnoj ivici objasˇnjavamo time da se tocˇka zastoja po-
micˇe prema dolje te strujanje mora josˇ viˇse ubrzavati. Koeﬁcijent uzgona
je pozitivan i iznosi 0.385.
Rezultati simulacije pri napadnom kutu α = 4◦ pokazuju da uslijed daljnjeg
pomicanja tocˇke zastoja prema izlaznoj ivici gradijenti na napadnoj ivici
postaju vec´i te da se na 0.35 x/c pojavljuje normalni udarni val nakon kojeg
strujanje postaje podzvucˇno, Cp skokovito raste, a zatim nizvodno od uda-
rnog vala polagano raste sve do izlazne ivice i postizˇe pozitivnu vrijednost.
Rezultati iduc´e dvije simulacije su kvalitativno isti, medutim iz dijagrama
se mozˇe zaljucˇiti da se porastom napadnog kuta udarni val pomicˇe prema
izlaznoj ivici te da sila uzgona monotono raste. Opisana promjena koeﬁci-
jenta tlaka navodi nas na zakljucˇak da na polje strujanja u transonicˇnom
strujanju puno viˇse utjecˇe tijelo koje se nalazi u takvome strujanju nego u
slucˇaju podzvucˇnog ili nadzvucˇnog strujanja, buduc´i da mali otkloni proﬁla
znatno mijenjaju sliku strujanja.
Slike 5.24-5.28 prikazuju konture Machovog broja za gore opisane simu-
lacije. Na slikama se jasno vidi jacˇanje udarnog vala i njegovo pomicanje
prema izlaznoj ivici.
Slika 5.24: M∞=0.7, α = 0◦, Mmax=0.863
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Slika 5.25: M∞=0.7, α = 2◦, Mmax=1.062
Slika 5.26: M∞=0.7, α = 4◦, Mmax=1.414
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Slika 5.27: M∞=0.7, α = 6◦, Mmax=1.611
Slika 5.28: M∞=0.7, α = 8◦, Mmax=1.776
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Slika 5.29: Utjecaj napadnog kuta α na vrijednost Mmax
Na Slici 5.29 na apscisi su nanesene vrijednosti napadnog kuta α, a
na ordinati maksimalna vrijednost Machova broja Mmax u polju strujanja.
Vidljivo je da nakon sˇto napadni kut postigne vrijednost od 4◦, tj. nakon
sˇto se na povrsˇini proﬁla pojavi udarni val, Mmax pocˇinje sporije rasti.
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Simulacije viskoznog stacionarnog strujanja
U radu je koriˇstena samo jedna mrezˇa za simulaciju viskoznog strujanja
koja je napravljena komercijalnim programom Centaur [5] i testirana je u
radu [11].
U nevizkoznom strujanju dozvoljeno je klizanje cˇestica po povrsˇini tijela,
pa je brzina na povrsˇini tijela razlicˇita od nule. Za razliku od toga, u vi-
skoznome se strujanju ﬂuid lijepi za stijenku i brzina cˇestice jednaka je nuli
na povrsˇini tijela. Udaljavanjem od tijela brzina raste sve dok proﬁl brzine
postigne brzinu neporemec´ene struje V∞. Takvo podrucˇje u kojem domini-
raju viskozni efekti naziva se granicˇnim slojem (eng. boundary layer). Zbog
velikog porasta tlaka kroz udarni val i rezultirajuc´eg usporenja cˇestica ﬂu-
ida, postoji tendencija zadebljanja granicˇnoga sloja, koja mozˇe rezultirati
i odvajanjem granicˇnog sloja povrsˇine tijela, tj. pojave uzvodnog strujanja
(recilkuracije). Simulacije viskoznog strujanja napravljene su za sljedec´e
kombinacije parametara strujanja:
• M∞=0.789, α = 4◦
• M∞=0.7, α = 0◦
• M∞=0.7, α = 8◦
Na Slikama 5.30 i 5.31 su prikazani reziduali i konvergencija koeﬁcijenta
uzgona cl za sve provedene simulacije viskoznoga strujanja. Kao sˇto se
ocˇekuje, strujanje pri α = 0◦ daje nultu vrijednost uzgona, dok pri α = 4◦
postoje veliki iznosi uzgonske sile (cl ≈ 0.5− 0.6).
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Slika 5.30: Reziduali
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Slika 5.31: Konvergencija koeﬁci-
jenta uzgona cl
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Kako bi provjerili sposobnost numericˇkog alata, tj. Fluent solvera, za
simulaciju viskoznog strujanja, odabran je slucˇaj transonicˇnog strujanja oko
NACA 64A010 proﬁla (M∞ = 0.789, α = 4◦), sa izrazitim udarnim valom i
pojavom odvajanja granicˇnog sloja induciranom djelovanjem udarnog vala
(eng.shock-induced separation), za koji postoje provjereni eksperimentalni
podaci [10].
Na Slici 5.32 usporedene su vrijednosti koeﬁcijenta tlaka za simulaciju
pri M∞=0.789, α = 4◦ dobivene numericˇkim putem sa vrijednostima dobi-
venim u zracˇnom tunelu [10]. Simulacije viskoznoga strujanja napravljene
su koristec´i dva razlicˇita solvera: Fluent i Tau code [11]. Uz njih su josˇ na-
nesene vrijednosti simulacije neviskoznoga strujanja, kako bi se laksˇe mogla
uocˇiti razlika izmedu viskoznog i neviskoznog strujanja. Vidljivo je, da se
rezultati viskoznog strujanja dobiveni Fluentom i TAU kodom jako dobro
poklapaju te da oba koda daju rezultate koji su blizu eksperimentalnih po-
dataka. I jedan i drugi kod predvidaju nastanak udarnog vala na 0.45 x/c,
dok eksperimentalna mjerenja lociraju polozˇaj udarnoga vala na 0.4 x/c. U
podrucˇju nizvodno od nastanka udarnoga vala gdje dolazi do porasta tlaka
se uocˇavaju male razlike izmedu simulacija i eksperimenta. Utjecaj viskoz-
nosti na rjesˇenje je odmah uocˇljiv. Udarni val koji je dobiven simulacijom
neviskoznoga strujanja je puno jacˇi i nalazi se blizˇe izlaznoj ivici proﬁla u
odnosu na viskozno rjesˇenje.
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Slika 5.32: M∞=0.789, α = 4◦-usporedba koeﬁcijenta tlaka Cp dobivenih
mjerenjem u zracˇnom tunelu [10], numericˇkim kodom Fluent te numericˇkim
kodom TAU [11]
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Na Slici 5.33 usporedno je prikazana promjena koeﬁcijenta viskoznog
trenja cf dobivena Fluentom i TAU kodom. Na donjaci i gornjaci ne posto-
je bitnije razlike izmedu kodova i oba koda predvidaju odvajanje strujanja
na 0.47 x/c, jer je nakon toga vrijednost koeﬁcijenta viskoznog trenja ne-
gativna.
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Slika 5.33: M∞=0.789, α = 4◦-usporedba koeﬁcijenta smicˇnog naprezanja
cf na povrsˇini proﬁla. Rezultati dobiveni programima Fluent i TAU kod
Na dijagramu koji prikazuje promjenu bezdimenzijske udaljenosti od
stjenke, y+, vidljivo je da je u simulaciji kodom Fluent vrijednost y+ svugdje
na povrsˇini manja od jedan. To je dokaz da je mrezˇa dobro napravljena, jer
koristec´i Spalart-Allmaras model turbulencije y+ mora biti reda velicˇine 1
kako bi proﬁl brzine uz stijenku bio pravilno simuliran, tj. odgovarao tzv.
linearno-logaritamskom zakonu (eng. law of the wall) [12].
Slika 5.35 prikazuje polje Machovog broja, a Slika 5.36 polje komponente
brzine Vx pri M∞=0.789, α = 4◦.
Na Slici 5.36 mozˇe se uocˇiti da iza udarnog vala komponenta brzine Vx
poprima negativne vrijednosti. To znacˇi da se iza udarnog vala pojavljuje
odvajanje strujanja i recilkulacija. Sukladno tome je na Slici 5.33 vrijednost
koeﬁcijenta viskoznog trenja iza udarnog vala negativna.
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Slika 5.34: Raspodjela y+ po povrsˇini proﬁla, izracˇunato kodom Fluent
Slika 5.35: M∞=0.789, α = 4◦-raspodjela lokalnog Machovog broja M.
Najvec´i lokalni Machov broj Mmax iznosi 1.39
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Slika 5.36: Konture Vx komponente brzine, M∞=0.789, α = 4◦
Analiza utjecaja napadnog kuta na karakteristike viskoznog strujanja
napravljena je usporedbom rezultata za M∞=0.7 i dva napadna kuta: α =
0◦ i α = 8◦. Slika 5.37 paralelno prikazuje raspodjelu koeﬁcijenta tlaka Cp
za te dvije simulacije. Najvec´a razlika vidljiva je u pojavi udarnog vala u
slucˇaju za napadni kut α = 8◦. Jasno je da c´e za simulaciju pri α = 0◦
raspodjela koeﬁcijenta tlaka biti jednaka na gornjaci i na donjaci te da nec´e
biti sile uzgona zbog simetricˇnosti strujanja. Za simulaciju pri napadnome
kutu α = 8◦ u blizini napadne ivice (x/c≈0.05) pojavljuje se udarni val kroz
koji tlak skokovito raste sa velikim gradijentom, zatim se gradijent postup-
no smanjuje do otprilike 0.4 x/c kada vrijednost koeﬁcijenta tlaka ostaje
priblizˇno konstantna. Uocˇljivo je isto tako, da pri pozitivnom napadnom
kutu Cp na izlaznoj ivici zadrzˇava negativnu vrijednost, sˇto ukazuje da je
brzina strujanja vec´a od brzine neporemec´ene struje, tj. strujanje zaobilazi
recirkulacijski vrtlog pri cˇemu dolazi do ubrzavanja.
POGLAVLJE 5. ANALIZA REZULTATA 45
x/c
C p
0.2 0.4 0.6 0.8 1
-2
-1.5
-1
-0.5
0
0.5
1
M=0.7, a=0o
M=0.7, a=8o
Slika 5.37: Koeﬁcijent tlaka Cp, M∞=0.7, α = 0◦ i α = 8◦
Na Slici 5.38 usporedno je prikazana vrijednost koeﬁcijenta viskoznog
trenja cf za slucˇaj α = 0
◦ i α = 8◦. Za slucˇaj α = 8◦ vidljivo je da
na ≈ 0.05 x/c koeﬁcijent trenja diskontinuirano pada i poprima negativnu
vrijednost, sˇto znacˇi da dolazi do odvajanja strujanja i recirkulacije.
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Slika 5.38: Koeﬁcijent smicˇnog naprezanja cf na povrsˇini proﬁla, M∞=0.7,
α = 0◦ i α = 8◦
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Slike 5.39 i 5.40 prikazuju konture lokalnog Machovog broja u polju
strujanja pri M∞=0.7, α = 0◦ i α = 8◦.
Slika 5.39: M∞=0.7, α = 0◦, Mmax=1.62
Slika 5.40: M∞=0.7, α = 8◦, Mmax=1.61
Slike 5.41 i 5.42 prikazuju konture Vx komponente brzine u polju stru-
janja. Vidljivo je da se za slucˇaj α = 8◦ na gornjaci ponovno pojavljuje
odvajanje granicˇnog sloja (eng. separation bubble) od povrsˇine proﬁla ni-
zvodno od udarnog vala. Tu dolazi do recilkulacije izazvane skokom tlaka i
usporenjem ﬂuida prilikom prolaska kroz udarni val.
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Slika 5.41: Konture Vx komponente brzine, M∞=0.7, α = 0◦
Slika 5.42: Konture Vx komponente brzine, M∞=0.7, α = 8◦
6 Zakljucˇak
Za odabrani simetricˇni aeroproﬁl NACA 64A010 istrazˇen je utjecaj promje-
ne parametara strujanja (M∞ i α) na karakteristike strujanja oko proﬁla.
Primjenom numericˇkih simulacija ispitani su i utjecaj kvalitete diskreti-
zacije domene strujanja (CFD mrezˇa) te utjecaj viskoznosti na ﬁzikalne
karakteristike strujanja.
Analiza utjecaja kvalitete mrezˇe na rezultate simulacija neviskoznog struja-
nja pokazala je, da Euler mrezˇa sa otprilike 8700 trokutnih elemenata (4500
cˇvorova) daje najbolji kompromis izmedu tocˇnosti rezultata i trosˇkova ne-
viskozne simulacije.
Sˇto se ticˇe utjecaja parametara strujanja, porast oba varirana parame-
tra (M∞ i α) uzrokuje pojavu udarnog vala, najprije na x/c=0.4 (najvec´a
debljina proﬁla), da bi se daljnjim porastom tih parametara udarni val pre-
mjesˇtao sve blizˇe izlaznoj ivici proﬁla. Kada M∞>1, udarni val dostizˇe
izlaznu ivicu i tamo degenerira u par kosih udarnih valova, tzv. fish-tail.
Usporedba rezultata za neviskozno strujanje s rezultatima za viskozno stru-
janje te s eksperimentalnim rezultatima pokazuje, da neviskozno rjesˇenje
predvida pojavu snazˇnog udarnog vala, koji je lociran previˇse nizvodno.
Analiza viskoznoznih rezultata pokazuje da je to posljedica nemoguc´nosti
Euler simulacije da uzme u obzir tipicˇne viskozne efekte kao sˇto su pojava
granicˇnog sloja, zadebljanje granicˇnog sloja uslijed prolaska kroz udarni val
te odvajanje strujanja i pojava recirkulacijskog vrtloga.
Usporedba rezultata RANS simulacija s eksperimentom pokazuje da ja Flu-
ent solver sposoban tocˇno predvidjeti kompleksne ﬁzikalne pojave tipicˇne
za transonicˇni rezˇim leta: pojava udarnog vala na odgovarajuc´oj lokaciji,
snazˇan utjecaj udarnog vala na granicˇni sloj te rezultirajuc´e odvajanje gra-
nicˇnog sloja od povrsˇine proﬁla.
Analiza utjecaja povec´anja napadnog kuta na rezultate viskoznih simulacija
pokazuje pojavu udarnog vala blizu napadne ivice proﬁla te pojavu snazˇnog
odvajanja granicˇnog sloja gotovo cijelom duljinom proﬁla.
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